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低桨尖速度旋翼加装格尼襟翼气动性能数值分析
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摘要： 为探索提升低桨尖速度旋翼升力的可能性，建立旋翼性能计算模型，由 UH⁃60A 直升机飞行试验数据验证

了模型正确性，进一步研究格尼襟翼对低桨尖速度旋翼悬停及前飞性能的影响。结果表明：悬停时，格尼襟翼可

提升低桨尖速度旋翼拉力，但伴随功率增加，拉力系数提升可达 12.00%，对应功率系数增加 7.98%。在大拉

力状态，格尼襟翼可使旋翼在较低总距下维持与原基准旋翼相同的拉力，悬停效率显著提升 18.55%。前飞

100 km/h 时，格尼襟翼拉力系数提升 11.30%，但功率代价更高，对应功率系数增加 18.64%。格尼襟翼可增大升

阻比，升阻比提升可达 28.77%。对于低桨尖速度旋翼，拉力一定时，格尼襟翼可减小迎角（Angle of attack， 
AoA），增大升阻比，提升大拉力状态的旋翼气动性能。
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Abstract:To explore the potential for increasing lift on low tip-speed rotors， a rotor performance calculation 
model is established. The flight data of the UH-60A helicopter are utilized to validate this model. Further 
research is conducted on the influence of the Gurney flap on the hovering and forward flight performance of 
the low tip-speed rotor. The results indicate that， in hover， Gurney flaps increase rotor thrust but with higher 
power consumption. The thrust coefficient rises by up to 12.00%， while the power coefficient increases by 
7.98%. Under high-thrust conditions， Gurney flaps enable the rotor to maintain the same thrust as the 
baseline configuration at a reduced collective pitch， thereby significantly improving the figure of merit by 
18.55%. In forward flight （100 km/h）， the thrust coefficient improves by 11.30%， but with greater power 
penalty （power coefficient increases by 18.64%）. Gurney flaps also improve the lift-to-drag ratio， with a 
maximum increase of 28.77%. For low tip-speed rotors， at a given thrust， Gurney flaps reduce the angle of 
attack and increase the lift-to-drag ratio， thereby improving rotor aerodynamic performance in high-thrust 
conditions.
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传统直升机受限于高噪声特性、城市空域安全

冗余不足及碳排放问题，其大规模城市应用长期受

限［1］。相较之下，电动垂直起降飞行器通过低桨尖

速度设计显著抑制气动噪声，但需依赖高旋翼实度

补偿由此产生的升力损失［2⁃3］。然而，过高的实度

将加剧扭矩负荷与功率损耗，制约气动效率［4］。针

对低桨尖速度旋翼的升力提升需求，需探索高实度

之外的替代方案。

格尼襟翼作为微型增升装置可提升翼型气动

性能［5］，在传统直升机旋翼气动优化领域已形成较

完善的研究体系。文献［6］通过风洞试验证实，加

装格尼襟翼（高度为弦长的 1%）可使旋翼拉力提

升约 10%，但在翼型升力系数较小时，因阻力增加

导致需用功率上升。文献［7］结合实验与 CFD 模

拟，发现格尼襟翼可显著提升桨叶载荷及旋翼扭

矩，但其提升效果随总距角增大而弱化。文献［8］
针对变转速旋翼指出，固定高度格尼襟翼可扩展

85%~100% 转速的飞行包线，改善高速前飞时后

行侧桨叶的失速特性，高速前飞时格尼襟翼高度增

加可显著降低需用功率。文献［9］揭示格尼襟翼升

阻比增加随拉力系数与前飞速度减小而递减，需通

过主动控制格尼襟翼高度实现功率优化。文献

［10］基于 NACA0012 翼型自转旋翼模型，验证格

尼襟翼可降低稳定转速并减小桨盘纵向倾角，从而

提高升阻比、降低阻力。文献［11］进行了面向驱动

格尼襟翼应用的压电悬臂梁位移分析，为格尼襟翼

驱动机构的设计和应用提供参考。然而，现有研究

主要集中于高桨尖速度的传统旋翼，涉及低桨尖速

度旋翼适配性验证的研究鲜有报道。格尼襟翼以

其结构简洁性与增升显著的优势，为提升低桨尖速

度旋翼的升力提供了潜在技术路径。尽管格尼襟

翼可能带来额外的噪声，但已有研究引入主动控制

实现桨涡干扰噪声的降低［12⁃13］，格尼襟翼具备作为

低桨尖速度旋翼高实度替代方案的潜力。

本文基于已验证的旋翼性能计算模型，研究格

尼襟翼对低桨尖速度旋翼悬停和前飞性能的影响，

分析格尼襟翼提升旋翼气动性能的机理。悬停状

态下，探讨不同桨尖速度时，旋翼拉力、功率和悬停

效率的变化。前飞状态下，讨论旋翼拉力、功率和

升阻比的变化。

1 旋翼性能计算模型

1. 1　旋翼模型

本文建模参考文献［8］，旋翼模型基于叶素理

论，旋翼桨叶视为刚体桨叶，诱导速度利用 Pitt⁃Pe⁃
ters 动态入流模型计算，叶素的气动力根据迎角

（Angle of attack， AoA）和马赫数通过查表来确

定。直升机性能计算模型包括旋翼模型、机体模

型、尾桨模型和前飞配平模型，由 UH⁃60A 直升机

飞 行 试 验 数 据 验 证［14］，旋 翼 参 数 在 表 1 中 列

出［15⁃17］，模型预测值与飞行试验值对比如图 1 所

示，对于不同重量系数 Cw，预测值与试验值均吻合

较好。

1. 2　格尼襟翼模型

格尼襟翼如图 2 所示，其通常垂直于翼型的弦

线，安装于翼型后缘。图中，c 为翼型弦长，h 为格

尼襟翼高度。

文献［6］研究了 NACA0012 翼型加装格尼襟

翼，给出了格尼襟翼对翼型气动特性影响的公式，

其中升力系数和阻力系数可分别表示为

CL，G = CL，B + 0.318 58 ⋅ ( h
c )-

0.072 81 ⋅ ( h
c )

2

+ 0.006 93 ⋅ ( h
c )

3

（1）

表 1 UH‑60A旋翼参数

Table 1 Parameters of UH‑60A rotor

参数

旋翼半径 R0/m
旋翼转速 Ω0/（rad·s-1）

桨叶弦长 c0/m
桨叶扭转

桨叶翼型

桨叶片数

数值

8.18
27

0.527
非线性

SC1095/SC1094R8
4

图 1 旋翼模型验证

Fig.1 Validation of rotor model

图 2 格尼襟翼

Fig.2 Gurney flap
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CD，G = CD，B + 0.135 ⋅ C -1/3
D，B ⋅ ( h

c )
4/3

（2）

式中：CL，G和 CD，G分别为翼型加装格尼襟翼的升力

系数和阻力系数；CL，B和 CD，B分别为基准翼型的升

力系数和阻力系数。

文献［8］对比了翼型加装格尼襟翼基于公式计

算结果和试验结果，气动力系数计算值和试验值吻

合较好，说明基于公式的格尼襟翼模型可用于气动

性能研究。结合旋翼模型和格尼襟翼模型，不包含

配平模型，给定总距计算气动性能。已有试验研究

表明旋翼加装格尼襟翼安全可靠［6⁃7］，可进一步展

开气动性能研究。

2 气动性能

旋翼加装格尼襟翼参数在表 2 中列出，其中格

尼襟翼高度为弦长的 2.5%，格尼襟翼长度 l为旋翼

半径 R 的 15%，安装于桨叶展向 0.7R 至 0.85R，如

图 3 所示。旋翼转速分别为 80、90、100 rad/s，对应

桨尖速度 120、135、150 m/s。

2. 1　悬停

旋翼加装格尼襟翼不同总距时的拉力系数如

图 4 所示，图中“GF”表示加装格尼襟翼，无 GF 为

基准旋翼，下文图中均同。不同转速下拉力系数均

提升，总距为 27.5°，转速分别为 80、90、100 rad/s，
对应拉力系数提升 10.68%、11.29%、12.00%，转

速增加，拉力系数减小，拉力提升幅度增加。总距

较小时，拉力系数与总距呈线性变化，总距 27.5°
时，基准旋翼接近失速，继续增加总距，拉力不再增

加，加装格尼襟翼可推迟失速，总距 27.5°时，旋翼

拉力仍在增加。

旋翼加装格尼襟翼不同总距时的功率系数如

图 5 所示。格尼襟翼增大旋翼拉力的同时，会导致

旋翼功率增加。总距为 27.5°，转速分别为 80、90、
100 rad/s，对应功率系数分别增大 9.67%、8.85%、

7.98%。旋翼转速较低时，格尼襟翼导致功率增加

较多。

旋翼加装格尼襟翼不同总距时的悬停效率如

图 6（a）所示，对应悬停效率提升百分比如图 6（b）
所示。拉力较小时，格尼襟翼导致悬停效率小幅降

低，拉力较大时，格尼襟翼提升悬停效率效果显

著。拉力系数/实度为 0.15 时，所有转速状态下格

尼襟翼均实现悬停效率提升。拉力系数/实度

0.23，转速分别为 80、90、100 rad/s，对应悬停效率

提升 4.29%、8.45%、18.55%。大拉力状态下，基

准旋翼总距过大，桨叶剖面迎角过大，悬停效率下

降。加装格尼襟翼后，相同拉力条件下总距降低，

迎角降低，提高了悬停效率。对于低桨尖速度旋

翼，格尼襟翼显著提升了大拉力时的悬停效率。

悬停时，基准旋翼和加装格尼襟翼桨盘迎角如

图 7所示。拉力系数/实度为 0.23，转速为 100 rad/s。
由于旋翼桨叶具有负扭（扭转角-8°），桨盘迎角分

布 较 均 匀 。 格 尼 襟 翼 安 装 于 桨 叶 展 向 0.7R~

表 2 旋翼加装格尼襟翼参数

Table 2 Parameters of rotors with Gurney flaps

参数

旋翼半径 R/m
桨叶弦长 c/m
桨叶扭转/（°）

桨叶翼型

桨叶片数

格尼襟翼高度 h/m
格尼襟翼长度 l/m

数值

1.5
0.1
-8

NACA0012
4

0.002 5
0.225

图 3 旋翼加装格尼襟翼位置

Fig.3 Position of Gurney flap on rotor

图 4 悬停时旋翼加装格尼襟翼拉力系数

Fig.4 Thrust coefficient of rotor with Gurney flap in hover

图 5 悬停时旋翼加装格尼襟翼功率系数

Fig.5 Power coefficient of rotor with Gurney flap in hover
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0.85R（图 7（b）中虚线区域），进一步优化桨盘迎角

分布。相同拉力时，由于加装格尼襟翼可增大升

力，旋翼总距降低，进而使整个桨盘区域的迎角普

遍减小。迎角的降低直接导致阻力下降，从而减少

旋翼的需用功率，最终体现为悬停效率的显著

提升。

悬停时，基准旋翼和加装格尼襟翼桨盘升阻

比（L/D）如图 8 所示。拉力系数/实度为 0.23，转
速为 100 rad/s。不论是否位于格尼襟翼所覆盖的

桨叶展向区段（0.7R~0.85R，图 8（b）中虚线区域），

升阻比都得到提升，从而有效提升了整个桨叶的工

作效率，在整体上显著提高了旋翼的悬停效率。

2. 2　前飞 50 km/h

前飞速度为 50 km/h，旋翼加装格尼襟翼不同

总距时的拉力系数曲线如图 9 所示。不同转速下

拉力系数均提升，总距为 21.5°，转速分别为 80、90、
100 rad/s，对应拉力系数提升 10.24%、10.48%、

10.73%。相同总距时，转速增加，拉力系数减小，

拉力提升小幅增加。

图 6 旋翼加装格尼襟翼悬停效率

Fig.6 Figure of merit of rotor with Gurney flap in hover

图 7 悬停时旋翼桨盘迎角分布

Fig.7 Distribution of AoA over rotor disk in hover

图 8 悬停时旋翼桨盘升阻比分布

Fig.8 Distribution of lift⁃to⁃drag ratio over rotor disk in hover

图 9 前飞 50 km/h 时旋翼加装格尼襟翼拉力系数

Fig.9 Thrust coefficient of rotor with Gurney flap in for⁃
ward flight at 50 km/h
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前飞速度为 50 km/h，旋翼加装格尼襟翼不同

总距时的功率系数曲线如图 10 所示。总距为

21.5°，转速分别为 80、90、100 rad/s，对应功率系数

分 别 增 大 14.28%、13.96%、13.31%。 对 比 悬 停

时，格尼襟翼导致功率增加更显著。

前飞速度为 50 km/h，旋翼加装格尼襟翼不同

总距时的升阻比曲线如图 11 所示，其中旋翼升阻

比是旋翼拉力和前飞速度的积，与旋翼功率的比

值。拉力较小时，格尼襟翼导致升阻比降低，拉力

较大时，格尼襟翼可增大升阻比。拉力系数/实度

0.2，转速分别为 80、90、100 rad/s，对应升阻比分别

提升 7.80%、12.08%、23.39%。转速增加，旋翼加

装格尼襟翼升阻比提升效果更显著。

前飞速度为 50 km/h，基准旋翼和加装格尼襟

翼桨盘迎角分布如图 12 所示。拉力系数/实度为

0.2，转速为 100 rad/s。旋翼模型只有总距输入，周

期变距为 0。相同拉力时，格尼襟翼提供的额外升

力使得旋翼总距得以降低，进而引起桨盘整体迎角

普遍下降。迎角的降低有助于延缓气流分离，提升

旋翼前飞性能。

前飞速度为 50 km/h，基准旋翼和加装格尼襟

翼桨盘升阻比分布如图 13 所示。拉力系数/实度

为 0.2，转速为 100 rad/s。旋翼模型只有总距输入，

周期变距为 0。相同拉力时，格尼襟翼不仅有效提

升了桨盘升阻比，还改变了桨盘升阻比的分布。这

图 13 前飞 50 km/h 时旋翼桨盘升阻比分布

Fig.13 Distribution of lift⁃to⁃drag ratio over rotor disk in 
forward flight at 50 km/h

图 10 前飞 50 km/h 时旋翼加装格尼襟翼功率

Fig.10 Power coefficient of rotor with Gurney flap in for⁃
ward flight at 50 km/h

图 11 前飞 50 km/h 时旋翼加装格尼襟翼升阻比

Fig.11 Lift-to-drag ratio of rotor with Gurney flap in for⁃
ward flight at 50 km/h

图 12 前飞 50 km/h 时旋翼桨盘迎角分布

Fig.12 Distribution of AoA over rotor disk in forward flight 
at 50 km/h
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一改变使得旋翼在前飞过程中能够以更高的效率

工作，从而在整体上显著提高前飞状态下的旋翼升

阻比，提升可达 23.39%。

2. 3　前飞 100 km/h

前飞速度为 100 km/h，旋翼加装格尼襟翼不

同总距时的拉力系数如图 14 所示。不同转速下拉

力系数均提升，总距为 17.5°，转速分别为 80、90、
100 rad/s，对 应 拉 力 系 数 提 升 9.18%，11.07%，

11.30%。对比前飞 50 km/h，拉力提升幅度接近。

前飞速度为 100 km/h，旋翼加装格尼襟翼不

同总距时的功率系数如图 15 所示。总距为 17.5°，
转速分别为 80、90、100 rad/s，对应功率系数增大

23.44%、20.14%、18.64%。对比前飞 50 km/h，功
率增加幅度更大。

前飞速度为 100 km/h，旋翼加装格尼襟翼不

同总距时的升阻比曲线如图 16 所示。拉力系数/
实度 0.18，转速分别为 80、90、100 rad/s，对应升阻

比提升 28.77%、10.38%、14.29%。与前飞 50 km/
h 不同，转速为 80 rad/s，旋翼加装格尼襟翼升阻比

提升效果最好。

前飞速度为 100 km/h，基准旋翼和加装格尼

襟翼桨盘迎角分布如图 17 所示。拉力系数/实度

为 0.18，转速为 100 rad/s。旋翼模型只有总距输

入，周期变距为 0。在相同拉力条件下，格尼襟翼

提供的额外升力使得旋翼总距得以降低，进而引起

桨盘整体迎角普遍下降。迎角的降低有助于延缓

气流分离，提升旋翼前飞性能。

前飞速度为 100 km/h，基准旋翼和加装格尼

襟翼桨盘升阻比分布如图 18 所示。拉力系数/实
度为 0.18，转速为 100 rad/s。旋翼模型只有总距输

入，周期变距为 0。在相同拉力条件下，格尼襟翼

不仅有效提升了桨盘升阻比，还改变了桨盘升阻比

的 分 布 。 在 格 尼 襟 翼 所 覆 盖 的 桨 叶 展 向 区 段

图 14 前飞 100 km/h 时旋翼加装格尼襟翼拉力系数

Fig.14 Thrust coefficient of rotor with Gurney flap in for⁃
ward flight at 100 km/h

图 15 前飞 100 km/h 时旋翼加装格尼襟翼功率

Fig.15 Power coefficient of rotor with Gurney flap in for⁃
ward flight at 100 km/h

图 16 前飞 100 km/h 时旋翼加装格尼襟翼升阻比

Fig.16 Lift-to-drag ratio of rotor with Gurney flap in for⁃
ward flight at 100 km/h

图 17 前飞 100 km/h 时旋翼桨盘迎角分布

Fig.17 Distribution of AoA over rotor disk in forward flight 
at 100 km/h
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（0.7R~0.85R），升阻比获得明显提高。这一改变

使得旋翼在前飞过程中能够以更高的效率工作，从

而在整体上提高前飞状态下的旋翼升阻比，当前转

速提升 14.29%，转速降低至 80 rad/s，提升幅度可

达 28.77%。

3 结　　论

本文通过旋翼性能计算模型分析了格尼襟翼

对低桨尖速度旋翼气动性能的影响，探讨了不同桨

尖速度时，悬停状态拉力、功率和悬停效率的变化，

前飞状态拉力、功率和升阻比的变化，主要结论

如下：

（1）悬停时，格尼襟翼可提升低桨尖速度旋翼

拉力，但伴随功率增加，不同桨尖速度的拉力或功

率增加幅度接近，拉力系数提升可达 12.00%，对应

功率系数增加 7.98%。

（2）格尼襟翼提高气动性能主要体现于大拉

力区，拉力系数/实度为 0.23 时，悬停效率提升

18.55%。相同拉力时，由于加装格尼襟翼可增大

升力，旋翼总距降低，桨盘迎角普遍降低，升阻比提

升，从而提高了悬停效率。

（3）前飞 50 km/h 时，旋翼加装格尼襟翼拉力

增加 10.73%，对应功率系数增加 13.31%。拉力系

数/实度为 0.2 时，旋翼升阻比提升可达 23.39%。

（4）前飞 100 km/h 时，旋翼加装格尼襟翼拉力

增加 11.30%，但功率代价更高，对应功率系数增加

18.64%。拉力系数/实度为 0.18 时，旋翼升阻比提

升可达 28.77%。

（5）前飞时，格尼襟翼提供的额外升力使得旋

翼总距得以降低，进而引起桨盘整体迎角普遍下

降。格尼襟翼不仅有效提升了桨盘升阻比，还改变

了桨盘升阻比的分布，从而在整体上显著提高前飞

状态下的旋翼升阻比。
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